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Abstract 


The method involves receiving and evaluating signals from several navigation satellites in a reference 
station of known position and in the navigated object with a data communications link to the reference 
station. Navigation integrity monitoring involves statistical evaluation of the measurement values used by 
forming an error model for individual satellite signals. For each satellite whose signals are received at the 
reference station, a differential correction factor of the unfiltered code pseudorange and of the integrated 
phase-Doppler shift is individually determined by comparing the measured distance values at the reference 
station with the geometric distance values determined using the known reference position. Test parameters 
are generated at the object and used as error indicators. Parameters are weighted in an error model and 
satellites with excessive distance errors are isolated from the position resolution process. 
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Die folgenden Angaben sind den vom Anmelder eingereichten Unterlagen.entnommen 

@ Satelliten-Navigationsverfahreh 

(g) Die Erfindung betrifft ein Satelliten-Navigationsverfah- 
ren, insbesondere ein DGNSS-Verfahren fur einen Lande- 
anflug eines Flugzeugs. Die dafur erforderiiche Navigati- 
on niitzt die Tatsache, daB die satelliten- und empfanger- 
bedingten MefSanomalien durch die Auswertung der dif- 
ferentialkorrigierten Code- und Tragerphasengrofien vor 
der Positionsbestimmung getrennt werden konnen. Da- 
mit ist eine sehr kleine Rate nicht erkannter Fehter bei 
gleichzeitig geringer Falschalarmrate erreichbar. 
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Beschreibung 

Die Erfindung geht aus von einem Satelliten-Navigations- 
verfahren nach dem OberfoegrifF des Patentanspruchs 1. 

Derzeit gibt es zwei Satelliten-Navigationssysteme, nam- 
lich das atnerikanische GPS (Global Positioning System) 
sowie das russische GLONASS. 

Beide Systeme bestehen derzeit aus 24 (Navigations-)Sa- 
telliten, die auf genau bekannten Umlaufbahnen die Erde 
umkxeisen und dabei zeitlich fortlaufend fiir die Navigation 
geeignete Signale (Navigations-Signale) aussenden. Dabei 
sendet jeder Satellit ein diesen charakterisieiendes Signal 
aus. Ein Nutzer, der einen auf das Navigations-System und 
die Navigations-Signale abgestimmten Navigations>Emp- 
fanger besitzt, kann damit durch Auswerten der Navigati- 
ons-Signale die genaue, eventuell zeitabhangige Position 
des Navigations-Empfangers im 3-dimensionalen Raum be- 
stimmen. 

Bei dem amerikanischen GPS sind derzeit ungefahr 24 
nutzbare Satelliten vorhanden. Zur Navigation im 3-dimen- 
sionalen Raum benotigt dn auf GPS abgestimmter Naviga- 
tions-Empfanger, der im foLgenden auch GPS-Empfanger 
genannt wird, im Idealfall die Navigations-Signale von le- 
diglich vier GPS-Satelliten. 

Dem Empfangsbereich des GPS-Empfangers stehen aber 
im allgemeinen jederzeit die Navigations-Signale von meh- 
rerwi GPS-Satelliten, derzeit typischerweise sechs bis neun, 
zur Verfugung. Werden von dem GPS-Empfanger jederzeit 
alle verfiigbaren Navigations-Signale ausgewertet, so ist 
vorteilhafterweise eine zuverlassige Positionsbestimmung 
moglich, da eine momentane Redundanz vorhanden ist. So 
kann beispielsweise bei einer zufalligen Abschattung des 
Navigations-Signals eines gerade verwendeten GPS-Satelli- 
ten auf das entsprechende Signal eines weiteren ebenfalls 
verfugbaren GPS-Satelliten umgeschaltet werden. 

Diese momentane Redundanz kann auch genutzt werden, 
um mogliche Anomalien der aus den Navigation s-Signalen 
abgeleiteten MeBgroBen zu priifen. Dabei werden beispiels- 
weise die Residuen der Positionslosung nach der Methode 
der kleinsten Quadrate verwendet Mit den Residuen bildet 
man entweder eine quadratische Summe oder einen soge- 
nannten parity space (Paritats-Raum) und erkennt die mog- 
liche Anomahe durch einen Vergleich mit einem vorgebba- 
ren Grenzwert. Zur Isolierung der fehlerhaften MeBgroBe 
verwendet man einen sukzessiven Test mit den Teilmengen 
der MeBgroBen. Der Testauf wand hangt stark von den ange- 
nommenen Anomalien (eine oder mehrfache Anomalien) 
ab. 

Die vorhandene momentane Redundanz kann weiterhin 
genutzt werden, um einen sogenannten parity space (Pari- 
tats-Raum) zu ermitteln. In diesem konnen dann vorgebbare 
statistische KenngroBen in vorgebbarer Weise analysiert 

werden. 

Bei einigen Anwendungen, beispielsweise bei der Navi- 
gation wahrend eines Landeanflugs eines Verkehrs-Flug- 
zeugs ist eine hohe Zuverlassigkeit und eine hohe Genauig- 
keit gefordert. Soil nun ein derartiger Landeanflug automa- 
tisch zumindest bis zum Aufsetzen auf der Landebahn mit- 
tels Satelliten-Navigation durchgefiihrt werden, so muB fiir 
die Positionsbestimmung, die an Bord des Flugzeugs er- 
folgt, eine sehr kleine Rate nicht erkannter Fehler vorhanden 
sein. Diese soll.vorzugsweise iin Bereich von 10"^ bis 10"^ 
liegen. Soil diese Rate inittels der eingangs erwahnten Ver- 
fahren, beispielsweise durch Auswerten der niomentanen 
Redundanz, erreicht werden, so eigibt sich in nachteiliger 
Weise eine hohe Rate von Falschalannen (Falschalarmrale). 
Mit dieser werden unzuverlassige Positionsbestimmungen 
erfW5t, 



Der Erfindung liegt die Aufgabe zugrunde, ein gattungs- 
gemaBes Verfahren anzugeben, das bei einer kleinen Rate 
nicht erkannter Fehler eine kleine Falschalarmrate besitzt 
und das gleichzeitig eine hohe zeitliche Verfugbarkeit be- 
5 sitzt 

Diese Aufgabe wird gelost dmch die im kennzeichnenden 
Teil des Patentanspruchs 1 angegebenen Merkmale. \brteil- 
hafte Ausgestaltungen und/oder Weiterbildungen sind den 
weiteren Anspriichen entnehmbar. 

10 Bei der Erfindung wird die durch den Satelliten-Empfan- 
ger (GPS-Empfanger) bedingte Anomalie, die im folgenden 
auch empfangerbedingte Anomalie genannt wird, wie bei- 
spielsweise abnormale Mehrwegausbreitungseinflusse, mit- 
tels einer stadstischen Auswertung der EntfemungsmeBgro- 

15 Ben ausgewertet. 

Ein erster Vorteil der Erfindimg besteht darin, daB die Er- 
kennung und Isolierung der empfangerbedingten Anoma- 
lien eine hohe Verfugbarkeit besitzt, da eine Integritatspru- 
fung auf der Entfemungsebene erfolgt und keine Satelliten- 

20 redundanz benodgt. 

Ein zweiter Vorteil der Erfindung besteht darin, daB soge- 
nannte schleichende und/oder schwingungsartige Anoma- 
lien durch eine statistische Auswertung der historischen 
MeBgroBen erkannt und isoliert werden konnen, da die zu 

25 einer Stichprobe va^endeten MeBgroBen nicht, wie bei 
dem eingangs beschriebenen Verfahren, durch die Positions- 
losung geometrisch gekoppelt sind. 

Weitere Vorteile ergeben sich aus der nachfolgenden Be- 
schreibung. 

30 Die Erfindung wird im folgmden anhand von AusfUh- 
rungsbeispielen naher erlautert, wobei immer das GPS ver- 
wendet wird. 

Bei der Erfindung werden die individueE (einzeln) diffe- 
rential korrigierten Code- und TragerphasengroBen als Test- 

35 groBen verwendet. Die Differenz zwischen derartigen Code- 
und TragerphasengroBen enthalt bei einem sogenannten "lo- 
cal area DGPS" (DGPS im Lokalbereich), wobei korrelierte 
Fehler, insbesondere der sogenannte lonospharenfehler, 
durch eine Differentialkorrektur eliminiert werden, lediglich 

40 empfangerbedingte unkorrelierte Fehler, wie beispielsweise 
Meflrauschen sowie Mehrwegausbreitungseinflusse. 

Dabei wird als TestgroBe eine Differenz zwischen der dif- 
ferential korrigierten Code-Pseudo-Entfernung und der dif- 
ferential korrigierten, aus Tragerphasen ermittelten Inte- 

45 grierten Dopplerverschiebung gebildet gemaB der Formel: 

AcP - [Rc(t^Rc(to)]-^[<^(t)-0{to)] 
mit 

50 

Acp Code-Phase-Differenz 

Rc differential korrigierte Code-Pseudoentfernung, 
^differential korrigierte, aus Tragerphasen ermittelte Inte- 
grierte Doppler\'erschiebung, 
55 A, Wellenlange des Tragersignals, 
t aktueller 2^itpunkt und 
to Anfangszeitpunkt. 

Die Mehrwegausbreitung hat unterschiedliche Einfliisse 
60 auf Code- und Phasenmessungen. Gegenuber dem Mehr- 
wegausbreitungseinfluB auf den Code ist der Mehrwegaus- 
breitungseinfluB auf die Phase vemachlassigbar gering. Da- 
durch entsleht aus der Phasenmessung ein Fehler von maxi- 
mal 5 cm. Folglich ist die Differenz zwischen der Code- und 
65 der Phasenmessung bei einem Satelliten ein moglicher Indi- 
kaior fiir die Mehrwegausbreitungseinflusse, wenn diese 
votn MeBrauschen getrennt werden konnen. MeBrauschen 
verhah. sich wie ein weiBes Rauschen, wahrend Mehrweg- 
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ausbreilungseinflusse in der Regel Schwingungen mit Peri- 
oden von mehreren Sekunden bis zu mehreren Minuten auf- 
weisen. Zur Trennung des MeBrauschens von dem Mehr- 
wegausbreitungseinfluB werden die Differenzen zwischen 
Code- und TragerphasengroBen, <Ue individuell differential 5 
korrigiert sind, als TestgroBen venvendet. Die Ibstgrofien 
werden im Rahmen einer Stichprobe statisdsch erfaBt. 
Durch die statistische Auswertung werden die zeitlich kor- 
relierten Fehler, beispielsweise zeidich rampenfbrmig und/ 
Oder schwingungsformig auftretende Fehler, von den zeit- 10 
lich unkorrelierten FehLem, beispielsweise WeiBrauschen, 
getrennt. 

Die Standardabweichung der TestgroBe ist von dem vor- 
handenen Signal/Rausch-Verhaltnis abhangig. Ohne Mehr- 
wegausbreitungseinflusse und MeBanomalien entspricht die is 
Standardabweichung dem Code-MeBrauschen. da das Rau- 
schen der Tragerphasenmessungen im allgemeinen kleiner 
1 cm ist und daher vemachlassigbar ist. Die Hypothese fiir 
den Fall ohne Meihrwegausbreitungseinflusse und MeBano- 
malien basiert auf dem normalverteilten Coderauschen, das 20 
mit der durch Signal-ZRausch- Verhaltnis ermittelbaren Stan- 
dardabweichung normiert wird. Ein vorgebbares Fehlmno- 
dell bewertet aus den tatsachlich vorhandenen IbstgroBen 
die Verzeming der Verteilung gegeniiber der Normalvertei- 
lung, zeitliche Korreladon und auch sprungformige Anoma- 25 
lien. Die ganze Integritatspriifung beruht auf den TestgroBen 
auf der Entfemungsebene vor einer Posidonierung. Die Inte- 
gritatspriifung der verschiedenen Satellitensignale sind geo- • 
metrisch entkoppelt. Damit ergibt sich in vorteilhafter Weise 
eine hohe Systemverfiigbarkeit beziehungsweise eine ge- 30 
ringe Falschalarmrate bei Einhaltung vorgebbarer Fbrderun- 
gen fiir nicht ericannte Fehler. 

Patentanspriiche 

35 

1. Satelliten-Navigationsverfahren, wobei 

- von mehreren Satelliten Navigations-Signale 
ausgesandt werden, . 

- in einer Referenzstadon, die eine bekannte Po- 
isition besitzt, die Navigadonssignale empfangen 40 
und ausgewertet werden, 

- an einem navigierenden Objekt die Navigad- 
onssignale empfangen und ausgewertet werden, 

- zwischen der Referenzstadon und dem navigie- 
renden Objekt eine Datenkommunikadon besteht 45 
und 

- zur Uberwachung der Navigadonsintegritat des 
navigierenden Objekts eine stadsdsche Auswer- 
tung der verwendeten MeBwerte unter Bildung ei- 
nes Fehlermodells fiir einzelne Satellitensignale 50 
durch gefiihrt wird, dadurch gekennzeichnet, 

- daB fiir jeden von der Referenzstadon empfang- 
baren Satelliten eine DifFerendalkorrektur der un- 
gefilterten Code-Pseudoentfemung und eine Dif- 
ferendalkorrektur der integrierten Phasen-Dopp- 55 
lerverschiebung individuell aus dem Vergleich der 
gemessenen EntfemungsgroBen der Referenzsta- 
don mit den anhand der bekannten Referenzposi- 
don errechneten geometrischen Entfemungsgro- 
Ben ermitteh werden, 60 

- dal3 die ungefillerten Code-Pseudoentfemun- 
gen und die aus Tragerphasen ermittelten Inte- 
grierten Dopplerverschiebungen des navigieren- 
den Objekts mit den Code- und Phasen-DifFeren- 

ti alkorrekturen i ndi viduell korrigiert werden, 65 

- daB am navigierenden Objekt eine DifTerenz 
zwischen der differential korrigierten Code- 
Pseudo-Entfemung und der differendal korrigier- 
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ten, aus Tragerphasen ermittelten Integrierten 
Dopplerverschiebung als TestgroBe gebUdet wird 
gemaB der Formel: 

= [Rc(t^Rc(to)]-M<I»(t)-0(to)] 

nut 

Acp Code-Trageiphase-Differenz 
Rc differential korrigierter Code-Pseudoentfar- 
nung, 

^ differendal korrigierte, aus Tragerphasen ermit- 
telten Integrierten Dopplerverschiebung, 
XWellenlange des Tragersignals, 
t aktueller 2^itpunkt und 
to Anfangszeitpunkt, 

- daB diese TestgroBen als Indikator fur die emp- 
fangerbedingten Fehler fiir einzelne Satellitensi- 
gnale im Rahmen einer Strichprobe erfaBt wer- 
den, 

- daB neben einem momentanen Fehler zusatz- 
lich stadsdsche KenngroBen, insbesondere Vertei- 
lungen und/oder Verteilungsparameter und/oder 
zeitliche Korreladon und/oder ein Ldstungsdich- 
tespektrum, in einem voigebbarem Fehlermodell 
gewichtet werden und 

- daB vor einer Posidonslosung fur das navigie- 
rende Objekt eine EntfemungsgroBe eines Satelli- 
ten, deren Fehler aus dem Fehlermodell eine vor- 
gebbare Integritatsgrenze iiberschreitet, markiert 
und bei der Posidonsbesdmmung des navigieren- 
den Objekts isoliert wird. 

2. Satelliten-Navigation nach Anspruch 1, dadurch ge- 
kennzeichnet, daB bei dei: Posidonsbesdmmung im na- 
vigierenden Objekt lediglich die satellitenbedingten 
Anomalien beriicksichdgt werden. 

3. SateUiten-Navigadon nach einem der vorheigehen- 
den Anspriiche zur Verwendung fiir die Posidonsbe- 
sdmmung eines Luftfahrzeugs als navigierendes Ob- 
jekt. 

4. Satelliten-Na\dgadon nach einem der vorheigehen- 
den Anspruche zur Verwendung als Landehilfe bei ei- 
nem Luftfahrzeug. 
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